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摘 要 : 依据 辟 型 理论 分 别提 取 四 种 鸟 类 翅膀 沿 展 向 40% 截 面 处 的 细 型 ， 采 用 大 涡 模 拟 结合 声 类 比 的 FW-H 方程 的 
方法 对 不 同 仿生 嗣 型 进行 流 场 及 声场 的 模拟 。 非 定常 流 场 的 计算 结果 表明 ， 在 逆 压 梯度 作用 下 ， 气 流 在 叶片 吸力 面 
前 缘 开始 分 离 ， 在 叶片 下 游 处 产生 了 明显 的 涡 结构 ， 脱 离 叶 片尾 缘 后 涡 结构 发 生 破碎 。 在 四 种 仿生 跨 型 中 ,海鸥 贵 
型 的 升 阻 比 最 大 ， 器 中 的 升 阻 比 最 小 ， 但 器 细 具 有 优异 的 降 品 特 性。 声 压 级 的 方向 性 分 布 揭示 了 仿生 姻 型 声 源 具 有 
偶 极 子 声 源 特性 。 
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Numerical Study on Aerodynamic Performance and Noise Characteristic of 


Several Bionic Airfoils 


LIDian LIU Xiao-Min 
(School of Energy and Power Engineering, Xi’an Jiaotong University, Xi’an 710049, China) 
Abstract: The bionic airfoils were restructured by extracting cross-section configurations of four species 


of bird wings at the 40% position along the spanwise direction respectively based on the airfoil theory. 
The flow fields and the corresponding sound fields over the designed bionic airfoils were simulated 
numerically by using large-eddy simulation coupled with the acoustic analogy of Ffowcs-Williams and 
Hawkings equation. The results on unsteady flow simulations indicated that the airflow separated at the 
leading edge of the suction side under the effect of adverse pressure. The vortex structure was formed at 
the downstream of the blade, and it broke down after it was separated from the tailing edge of the blade. 
The lift-to-drag ratio of seagull airfoil was the maximum and the lift-to-drag ratio of ow! airfoil was the 
minimum, however, the later possessed excellent noise-reduction characteristic. The directional 
distribution of SPL revealed the dipole characteristics of the acoustic source of four bionic airfoils. 
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引言 所 等 对 二 维 仿生 翼 型 进行 数值 模拟 ， 得 到 的 声场 显 
0 二 示 出 仿生 责 型 的 声 源 具有 偶 极 子 特性 ， 从 而 揭示 了 
鸟 类 由 于 其 翅膀 特殊 的 形态 结构 ， 有 具有 滑翔 飞 仿生 辟 型 的 噪声 机 理 。 任 露 泉口 等 研究 了 长 耳 约 翼 
行 和 静音 飞行 的 特性 ， 这 表明 基于 乌 类 翅膀 的 仿生 前 缘 非 光滑 形态 对 噪声 的 影响 ， 研 究 表明 非 光 滑 模 
设计 具有 节能 降 噪 的 潜力 .Kondo 等 对 提取 的 骂 翼 型 气动 噪声 降低 了 5~10 dB。 
进行 模拟 ， 结 果 表 明 在 低 雷 诺 数 下 ， 哎 翼 的 升 阻 比 本 文通 过 提取 四 种 鸟 类 翅膀 沿 翼 展 方向 40% 鹤 
较 NACA0012 翼 型 有 所 提高 。Klin 鼎 等 对 仓 哆 翅膀 处 的 辟 型 ， 利 用 大 涡 模 拟 方 法 对 四 种 仿生 辟 型 进 
结构 进行 分 析 ， 结 果 表 明 仿 仓 强 细 型 吸力 面 的 气流 行 三 维 非 定常 流 场 的 数值 模拟 ， 通 过 基于 Lighthill 


分 离 主要 与 雷诺 数 和 气流 攻 角 有 关 。Lilleyb 等 通过 声 类 比 的 FW-H 方程 计算 其 声场 分 布 ， 对 比分 书 
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对 猫头鹰 翅膀 的 特殊 形态 研究 发 现 ， 前 缘 梳妆 及 尾 不 同 仿生 辟 型 的 气动 和 噪声 特性 ， 研 究 结果 对 微型 
缘 齿 状 结构 是 其 静音 飞行 的 主要 降 品 元素 。 葛 长 江 扑 责 飞行 器 及 新 型 辟 型 设计 具有 重要 的 参考 价值 。 


厅 了 


1 四 种 仿生 恤 型 提取 


Liulg 等 通过 3D 无 接触 激光 扫描 技术 提取 了 四 
种 鸟 类 翅膀 信息 ， 并 采用 拟 合 的 方法 重 构 了 四 种 念 
生 惨 型 ， 其 中 仿生 既 型 的 上 表面 和 下 表面 分 别 通 过 
弧 线 分 布 及 厚度 分 布 相 加 减 得 到 ， 中 弧 线 和 厚度 
分 布 采用 Birnbaum-Glauert 函数 方程 获得 。 

图 1 所 示 为 四 种 鸟 类 翅膀 沿 咽 展 方向 上 40% 位 
置 处 的 经 型 ， 该 截面 处 经 型 厚度 变化 较 大 ， 轮 廓 比 
较 明显 ， 主 要 用 来 支撑 自身 的 升力 ， 受 到 的 气流 
击 也 较 大 ， 是 影响 鸟 经 气动 性 能 的 主要 部 位 ， 因 此 
作为 本 文 研究 对 象 。 
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1 沿 恤 展 方向 40% 和 截面 处 的 辟 型 型 线 
Fig. 1 Airfoils at the 40% cross-section in the spanwise 


direction 
2 恤 型 数值 计算 


2.1 计算 网 格 及 边界 条 件 

根据 四 种 鸟 类 翅膀 的 典型 尺寸 ， 取 弦 长 c 为 
0.13 m。 图 2 为 计算 域 形 状 ， 计算 域 的 展 向 宽度 取 
0.2 倍 的 既 型 弦 长 , 两 侧 为 平移 周期 性 边界 条 件 。 气 
流 进口 速度 取 10 m/s， 攻 角 为 0"， 出 口 压力 为 
1.013x10° Pa, 仿生 模型 壁面 采用 无 滑 移 壁面 边界 条 
件 ， 辟 型 弦 长 雷诺 数 为 9.0x10”。 


周期 性 边界 条 件 
; a 了 二 | 
速度 出 口 、 30c | 一 压力 出 
| 29c 30c 
| 辟 型 弦 长 c 
图 2 计算 域 示 意图 


Fig. 2 Schematic plot ofthe computational domain 
辟 型 外 流 场 网 格 为 C 型 结构 化 网 格 阅 ， 网 格 单 
元 数 为 120 万 ， 展 向 网 格 为 了 型 网 格 ， 以 保证 近 壁 


面 网 格 的 正 交 性 。 图 3 为 海鸥 辟 型 的 网 格 划分 ， 对 
仿生 恤 型 壁面 附近 区 域 采 取 加 密 处 理 ， 辟 型 表面 法 
向 第 一 层 网 格 <1， 为 了 验证 计算 结果 的 有 效 性 ， 
本 文 以 海鸥 辟 型 为 例 进行 了 网 格 无 关 性 验证 。 
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图 3 翼 型 网 格 划分 
Fig. 3 The mesh of airfoil 


2.2 数值 计算 方法 

本 文选 用 S-A 模型 作为 稳 态 计算 的 消 流 模型 ， 
将 稳 态 计算 的 结果 作为 非 定 常 计算 的 初 值 。 采 用 基 
于 亚 格子 尺度 模型 的 大 涡 模 拟 进行 非 定常 计算 号 。 
数值 方法 是 基于 有 限 体积 法 的 SIMPLE 算法 , 离散 格 
式 均 取 二 阶 迎 风格 式 C9。 计 算 的 时 间 步 长 满足 CFL 
条 件 中 。 在 非 定常 计算 稳定 后 ， 将 计算 结果 加 入 
FW-H 方程 进行 声场 计算 , 选取 壁面 为 唯一 噪声 源 。 
3 数值 结果 分 析 
3.1 升 阻力 系数 

表 1 是 四 种 仿生 辟 型 表面 的 升 阻力 系数 及 升 阻 
比 ， 由 此 表 可 得 ， 海 网 和 秋 沙 鸭 辟 型 的 升力 系数 比 
其 他 两 种 经 型 明显 要 高 ， 均 达到 0.9 以 上 ， 这 是 由 
于 辟 型 下 表面 较 弯 曲 ， 恤 型 治 弦 向 厚度 较 大 ， 上 下 
表面 压力 差 大 。 四 种 仿生 辟 型 的 升 阻 比 都 大 于 10， 
进一步 验证 了 乌 类 翅膀 具有 高 升 阻 比 的 特性 。 

表 1 不 同 仿生 履 型 升 阻力 系数 

Table 1 Lift and drag coefficients of different bionic airfoils 


种 类 升力 系数 阻力 系数 升 阻 比 


rs 


海鸥 0.9637 0.0398 24.2136 
水 此 0.4621 0.0212 21.7972 
秋 沙 鸭 1.1680 0.0488 23.9344 
跑 0.3649 0.0264 13.8220 


3. 2 壁面 压力 分 布 
图 4 为 壁面 压力 系数 分 布 曲线 ， 由 图 中 可 知 ， 
四 种 辟 型 的 吸力 面前 缘 压 力 系数 均 达 到 峰值 。 这 是 
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由 于 如 型 前 缘 厚度 较 大 ， 气 流 冲 击 大 ， 产 生 的 相对 
压力 高 . 海 鸣 和 秋 沙 鸭 辟 型 压力 面 的 压力 系数 较 高 ， 
均值 达到 0.3 以 上 。 水 鸭 和 秋 沙 鸭 辟 型 压力 面 的 压 
力 系数 在 纺 向 分 布 较 均 匀 ， 表 明 其 下 表面 因 弯 度 较 
小 引起 的 压力 分 布 均匀 。 海 鸥 辟 型 吸力 面 在 大 约 
0.03 m 处 形成 局 部 吸力 峰 ,之 后 压力 系数 趋 于 平缓 。 
水 鸭 辟 型 上 下 表面 弯曲 较 平 缓 ,压力 系数 分 布 平稳 ， 
只 在 前 缘 处 有 较 大 的 峰值 出 现 。 秋 沙 鸭 辟 型 在 前 缘 
和 尾 缘 处 均 发 生 压力 突变 ， 在 中 间 部 位 呈现 一 段 平 
稳 区 间 。 器 翼 压 力 面 在 0.03 m 及 0.07 m 处 有 明显 
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图 4 压力 系数 分 布 
Fig. 4 Distributions of pressure coefficient 
3. 3 速度 分 布 


为 进一步 分 析 仿 生 辟 型 的 气动 性 能 ， 图 6 给 出 
了 0? 攻 角 下 瞬 态 流 场 四 种 仿生 模型 中 间 截 面 的 速 
度 云 图 及 流 线 图 ， 通 过 流 线 可 以 观察 到 气流 分 离 的 
位 置 。 图 (a) 中 气流 分 离 主要 出 现在 压力 面 20% 弦 长 
处 和 吸力 面 80% 弦 长 处 ,海区 咽 型 尾 缘 处 的 气流 分 
离 严重 ， 分 离 气泡 向 下 游 迁 移 ， 在 下 游 区 域 形 成 了 
较 明 显 的 涡 街 。 海 哆 和 蝇 翼 型 压力 面前 缘 均 有 气流 
分 离 ， 这 是 由 于 前 缘 下 表面 弯 度 较 大 引起 的 ， 气 流 
流 过 壁面 时 在 凹面 处 产生 了 局 部 涡 旋 。 水 鸭 和 哆 可 
型 的 尾 缘分 布 平缓 且 曲 率 较 小 ， 这 种 特殊 形态 使 气 
流 难 以 附着 在 壁面 上 ， 减 小 了 边界 层 的 气泡 分 离 。 
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(c) 秋 沙 鸭 辟 型 


(四 鹃 翼 型 
图 5 仿生 姻 型 中 间 截 面 处 速度 云图 


Fig. $ The velocity contours of the bionic airfoils 


3.4 压力 和 涡 旋 分 布 

这 里 用 目前 最 常用 的 Q 判 据 中 通过 分 析 吸 力 面 
与 压力 面 涡 旋 的 运动 状态 来 进行 比较 非 稳 态 流 场 中 
绕 辟 型 的 流动 状态 对 声 压 级 的 影响 。 如 图 6 所 示 ， 
灰色 部 分 的 等 值 面 代表 了 涡 的 结构 ， 在 逆 压 梯度 作 
用 下 ， 流 过 海鸥 、 水 鸭 和 秋 沙 鸭 辟 型 的 气流 在 吸力 
面前 缘 处 开始 分 离 , 在 下 游 处 产生 了 明显 的 涡 结构 ， 
ee 
在 哆 辟 尾 缘 处 涡 结构 较 小 ， 气 流 分 离 不 明显 。 
吸力 面 尾 缘 处 的 涡 结 构 ， 得 出 气动 噪声 主要 是 由 尾 
随 涡 引起 ， 说 明 后 缘 散射 噪声 是 最 主要 的 噪声 源 。 
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图 6 瞬 态 流 场 压力 云 图 及 尾 迹 涡 区 域 


Fig. 6 The pressure contours of transient flow and the location 


of vortex shedding 
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海鸥 和 秋 沙 鸭 翼 型 上 


5 声讨 级 的 方向 性 分 布 

为 了 准确 地 得 到 噪声 在 传播 方向 上 的 分 布 ， 对 
仿生 辟 型 15 倍 弦 长 处 沿 周 向 均匀 布置 12 个 声音 
强 信 号 接收 点 , 图 7 所 示 为 获得 的 噪声 总 A 声 压 
的 方向 性 分 布 。 从 图 中 可 以 看 出 ， 声 压 级 随 方向 
化 明显 ， 在 上 下 两 侧 出 现 最 高 峰 ， 在 前 后 两 侧 出 
最 低 峰 ， 说 明 噪 声 的 主要 辐射 区 在 上 下 两 侧 。 四 
仿生 模型 的 声 压 级 方向 性 分 布 在 水 平和 竖 直 方向 
均 呈 轴 对 称 性 ， 表 明 此 处 空气 动力 性 噪声 的 声 源 
偶 极 子 源 。 秋 沙 鸭 辟 型 的 噪声 峰值 为 57.64 dB。 
翼 型 的 噪声 最 小 ， 峰 值 为 25.20 dB， 与 其 具有 静 
音 飞行 的 生物 功能 一 致 。 
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图 7 声 压 级 的 方向 性 分 布 


Fig. 7 The directional distribution of sound pressure level 


结论 


《1) 四 种 仿生 恤 型 均 具 有 高 升 阻 比特 性 ， 其 
a 


有 较 高 的 升力 系数 。 


3 


四 种 仿生 恤 


(2) 型 的 噪声 特性 产生 机 理 及 变 
化 趋势 基本 一 致 ， 声 压 级 的 方向 性 分 布 揭示 了 仿生 
翼 型 声 源 为 偶 极 子 源 ， 并 优先 向 上 下 方 传播 ， 哆 辟 
的 总 A 声 压 级 最 小 ， 峰 值 为 25.20 dB。 
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